Optimizacion aerodinàmica de los perfiles de ala  de un "flying wing" by Gomariz Sancha, Angel
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
TREBALL DE FI DE CARRERA 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
TÍTULO: Optimización aerodinámica de los perfiles de ala de un “flying 
wing” 
 
AUTOR: Ángel Gomáriz Sancha 
 
DIRECTOR:  Adeline de Villardi de Montlaur 
 
FECHA: 6 de Julio de 2006 
 

  
 
 
Título: Optimización aerodinámica de los perfiles de ala de un “flying wing” 
 
Autor: Ángel Gomáriz Sancha 
 
Director: Adeline de Villardi de Montlaur 
 
Data: 6 de Julio de 2006 
 
 
 
 
Resumen 
 
Este trabajo consiste en un estudio de optimización aerodinámica de los 
perfiles de ala de un “flying wing”, ala volante sin fuselaje, y de la distribución 
de sustentación a lo largo de éste, así como de la estabilidad longitudinal. 
 
El estudio ha sido realizado mediante el uso de diversos tipos de software 
como son los de Diseño Asistido por Ordenador y los de Dinámica de Fluidos 
Computacional. 
 
Los objetivos principales de este trabajo son:  
 
1. obtener un ratio L/D máximo a partir de la optimización de perfiles. 
  
2. obtener un avión con estabilidad estática longitudinal positiva. 
 
Primero se realiza una introducción a los “flying wing” para entender el 
concepto de aeronave que se propone, posteriormente se explica qué es la 
tecnología CFD y qué aporta a un estudio de estas características. 
Seguidamente se hace el estudio completo para cumplir los objetivos 
marcados. 
 
El proyecto se realiza en un entorno de diseño en colaboración con el proyecto 
titulado “Optimización aerodinámica de la geometría 3D de un flying wing”, 
partiendo de la geometría exterior creada en este trabajo dado que ésta influirá 
en la elección de los perfiles de ala y la estabilidad.  
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Overview 
 
This project consists in optimizing the aerodynamic of a flying wing’s airfoil, the 
lift distribution and the longitudinal stability. 
 
This study has been done using two kinds of software: Computer Assisted 
Design software and Computational Fluid Dynamics software.  
 
The main goals of this work are:  
 
1. to obtain a maximum L/D ratio from the airfoil optimization. 
  
2. to obtain an airplane with positive longitudinal static stability.  
 
First, an introduction has been done to understand the flying wing’s concept 
and the meaning of CFD and its benefits to this project. Then, the complete 
study has been explained to carry out the objectives. 
 
This project has been completed within a collaborative framework, with the 
project “Optimización aerodinámica de la geometría 3D de un flying wing”, 
since the geometry created by this project conditions the airfoil’s selection and 
the flying wing’s stability. 
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INTRODUCCIÓN 
 
 
El estudio realizado en este trabajo consiste en optimizar los perfiles de ala, 
para una geometría 3D dada, de un "flying wing", y estudiar la estabilidad de la 
geometría optimizada. 
Este estudio se realiza utilizando un software de Dinámica de Fluidos 
Computacional, para simular el comportamiento aerodinámico.  
 
El proyecto se realiza en un entorno de diseño en colaboración con el proyecto 
titulado “Optimización aerodinámica de la geometría 3D de un flying wing”, 
partiendo de la geometría exterior creada en este trabajo dado que ésta influirá 
en la elección de los perfiles de ala y la estabilidad.  
 
Los objetivos principales de este trabajo son:  
 
1. obtener un ratio L/D máximo a partir de la optimización de perfiles. 
  
2. obtener un avión con estabilidad estática longitudinal positiva. 
 
 
Para alcanzar dichos objetivos se ha estructurado el trabajo de la siguiente 
manera. Primero se ha introducido el concepto de “flying wing” y el porqué de 
su estudio. A continuación se ha explicado en qué consiste la Dinámica de 
Fluidos Computacional ya que será la tecnología utilizada para obtener los 
resultados de los objetivos propuestos anteriormente y se han introducido 
algunos conceptos de aerodinámica que son necesarios para el mejor 
entendimiento del estudio realizado y de los resultados obtenidos. 
 
Después de esta introducción se presenta el estudio realizado. Éste sigue un 
orden lógico ya que a lo largo del trabajo se utilizan los resultados obtenidos en 
los apartados anteriores. 
 
En el primer capítulo se crean y se simulan los posibles perfiles del “flying 
wing” para posteriormente hacer un estudio de la aerodinámica de estos 
perfiles para determinar cuál de ellos es el más óptimo para la geometría dada. 
A continuación, en el segundo capítulo, se estudia la estabilidad del “flying 
wing” obtenido tras la optimización. Una vez obtenidos estos resultados, en el 
tercer capítulo se procede al estudio de la distribución de la sustentación a lo 
largo de la envergadura del “flying wing”. Por último, se cierra el trabajo con 
una conclusión para asimilar los pasos realizados durante el estudio y para  
analizar los resultados obtenidos en el trabajo. 
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CAPÍTULO 1. CONCEPTOS GENERALES 
 
1.1. Introducción a los Flying Wing 
 
El “flying wing” o Blended Wing Body (BWB) es un nuevo concepto de 
aeronave que pretende variar la configuración de las aeronaves comerciales 
actuales. El BWB es un aeronave sin fuselaje, es decir, una aeronave que está 
formada en su integridad por un ala. Hay cuatro razones principales para 
desarrollar y posteriormente utilizar estas nuevas aeronaves: 
 
• incrementar la sustentación. 
• minimizar la resistencia aerodinámica. 
• transportar gran cantidad de pasajeros. 
• mejorar la autonomía con respecto a las aeronaves actuales. 
 
El incremento de la sustentación es debido a que la parte central del BWB 
estará constituida por perfiles alares y por lo tanto la superficie alar aumentará 
y con ello la sustentación. 
 
La resistencia aerodinámica se reduce porque no utiliza fuselaje. El fuselaje de 
una aeronave actual sólo genera resistencia parásita pero no genera 
sustentación, lo que es nefasto para la aerodinámica del avión. 
 
Se podrá transportar un gran número de pasajeros ya que se gana espacio 
eliminando el fuselaje e introduciendo al pasaje dentro del ala. En los estudios 
realizados actualmente, el pasaje, que puede llegar a ser de hasta 800 
personas, y la carga, se transportan en el cuerpo central, dejando aún una 
pequeña parte inutilizada en los extremos del ala. 
 
La mejoría de la autonomía viene determinada por la reducción del consumo 
de carburante gracias a la configuración del BWB. Estudios recientes estiman 
que el consumo puede llegar a ser de un 20% menor que el de una aeronave 
actual cuando se está volando a altas velocidades subsónicas en vuelos de 
más de 7.000NM. 
 
La operación en aeropuertos y el control de la estabilidad en vuelo, son los 
problemas más importantes que actualmente tienen este tipo de aeronaves, sin 
embargo algunos estudios consideran que un BWB podría operar en aquellos 
aeropuertos que pueden acoger a los actuales B747 y A380. 
 
Un ejemplo de BWB es el representado en la figura (Fig. 1.1). 
 
Conceptos generales  3  
 
 
Fig. 1.1 BWB dibujado por Bill Kluge, NASA LaRC 
 
 
1.2 Introducción a la Dinámica de Fluidos Computacional 
(CFD) 
 
La dinámica de fluidos computacional es una tecnología que permite, a través 
del uso de ordenadores, el estudio de, principalmente, líquidos y gases. 
 
La idea principal de esta tecnología es permitir la construcción de un modelo 
virtual que represente un sistema que se quiere estudiar y aplicarle a éste las 
ecuaciones físicas y químicas que lo rigen. Esto permite predecir los resultados 
y prestaciones del modelo virtual que se obtendrían en un modelo real de las 
mismas características. Actualmente, esta tecnología permite el análisis de 
problemas complejos como: analizar el flujo de gases y líquidos, transferencia 
de masa y calor, sistemas físicos multifase, reacciones químicas… 
 
Son varios los beneficios que presenta esta tecnología, pero son tres los que 
se consideran las principales ventajas de la utilización de esta tecnología: 
 
 
• Comprensión: Si el modelo que se desea estudiar es difícil de probar 
mediante un experimento, el análisis mediante CFD permite acceder al 
interior del experimento. Esto permite entender mejor el comportamiento 
del sistema ya que se pueden observar zonas que no serían visibles con 
un modelo real. 
 
• Previsión: La CFD es una herramienta que permite la predicción de los 
resultados de un estudio realizado bajo unas condiciones determinadas. 
Esta tecnología permite cambiar esas condiciones en el momento que 
se desee y observar el comportamiento y las prestaciones del modelo 
bajo las nuevas condiciones. De esta forma el usuario de esta 
tecnología puede variar el modelo hasta obtener un resultado óptimo 
antes de hacer ni un solo prototipo real. 
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• Eficiencia: Gracias a poder prever los resultados, la CFD ayuda a 
diseñar mejor, de una forma más rápida y más barata. 
 
 
Cuando se analiza un problema mediante la tecnología CFD, todo modelo 
debe pasar por un proceso que consiste en la realización de tres pasos 
principales: 
 
 
• Preprocesado: Consiste en la creación de la geometría del modelo y la 
creación de la malla de éste. El modelo se crea a partir de un software 
de Diseño Asistido por Ordenador (CAD). La malla, que es el 
instrumento que el software de resolución utiliza para identificar los 
puntos donde debe calcular, se realiza con un software especializado en 
mallaje, que también permite introducir las condiciones de contorno del 
experimento. 
 
• Resolución: El software de resolución realiza los cálculos resolviendo 
las ecuaciones de Navier-Strokes y produce los resultados. Este 
software utiliza ecuaciones discretizadas, para poder ser utilizadas por 
ordenadores, que son resueltas a partir de métodos iterativos. La 
precisión de los resultados depende de la convergencia del método 
utilizado. 
 
• Postprocesado: Este paso final consiste en la organización e 
interpretación de los resultados y la producción de imágenes y 
animaciones. Normalmente el mismo software de resolución se encarga 
del postprocesado. 
 
 
1.3 Conceptos de aerodinámica: 
 
En este apartado se definen algunos conceptos de aerodinámica que son 
utilizados en capítulos posteriores. No se pretende explicar con profundidad 
ninguno de estos conceptos, sino dar una idea sobre ellos para entender lo 
que se realiza en el estudio de este trabajo. 
 
Los conceptos que se definen son los siguientes: 
 
Línea de cuerda: 
 
La línea de cuerda es una línea recta que une el borde de ataque y el borde de 
fuga del perfil. 
 
Ángulo de ataque: 
 
El ángulo de ataque es el ángulo formado entre el ala y el viento relativo o 
corriente incidente.  
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Sustentación: 
 
La sustentación es la componente de la fuerza aerodinámica perpendicular al 
viento relativo. Viene determinada por (1.1). 
 
 
LCvSL ⋅⋅⋅⋅= 22
1 ρ                                              (1.1) 
 
 
Donde ρ es la densidad del fluido, S la superficie del cuerpo, v la velocidad 
relativa entre el fluido y el cuerpo y CL el coeficiente de sustentación. 
 
Resistencia aerodinámica: 
 
La resistencia aerodinámica es la componente de la fuerza aerodinámica 
paralela al viento relativo y con sentido contrario al movimiento del avión. Viene 
determinada por (1.2). 
 
 
DCvSD ⋅⋅⋅⋅= 22
1 ρ                                           (1.2) 
 
 
Donde ρ es la densidad del fluido, S la superficie del cuerpo, v la velocidad 
relativa entre el fluido y el cuerpo y CD  el coeficiente de resistencia. 
 
Esta resistencia D, está formada por la resistencia parásita (DP) y la resistencia 
inducida (Di) como se ve en (1.3). 
 
 
ip DDD +=                                                 (1.3) 
 
 
La resistencia parásita es la comúnmente llamada fricción y depende de la 
forma y geometría del cuerpo. 
 
La resistencia inducida es aquella provocada por la sustentación. 
 
Coeficiente de sustentación (CL): 
 
Coeficiente adimensional que representa la efectividad de la forma de un 
cuerpo para producir sustentación. Depende de la geometría del cuerpo, en 
este caso del perfil de ala. 
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Coeficiente de resistencia (CD): 
 
Coeficiente adimensional que representa la efectividad de la forma de un 
cuerpo para ofrecer resistencia. Depende de la geometría del cuerpo, en este 
caso del perfil de ala. Como se ha explicado anteriormente la resistencia 
aerodinámica es la suma de la resistencia parásita y la inducida. Esto se refleja 
en el coeficiente de resistencia como se ve en (1.4). 
 
 
ipD CCC +=          (1.4) 
 
 
CP tiene valor constante porque es un valor que depende de la geometría del 
cuerpo y Ci viene determinado por (1.5). 
 
 
eA
CC Li ⋅⋅= π
2
                                                (1.5) 
 
 
Donde CL es el coeficiente de sustentación, A es el alargamiento del ala, es 
decir, la envergadura entre la cuerda, y e es el parámetro de eficiencia. 
 
Fineza: 
 
Es la relación entre la sustentación y la resistencia o lo que es lo mismo, la 
relación entre el coeficiente de sustentación y el coeficiente de resistencia 
(1.6). 
 
D
L
C
C
D
L =                                                   (1.6) 
 
 
Pérdida: 
 
Es el efecto provocado por la incapacidad del ala para seguir produciendo 
sustentación. Esto sucede porque el flujo que sustenta el ala deja de ser 
laminar y pasa a ser turbulento. 
 
Centro de masas (CM): 
 
Es el punto geométrico en el cual se considera ejercido todo el peso de la 
aeronave. 
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Centro de presiones (CP): 
 
Es el punto donde la suma de momentos producidos por las superficies de la 
aeronave es cero. Se considera que la fuerza de sustentación está ejercida en 
ese punto. 
 
 
Concepto de estabilidad longitudinal: 
 
La estabilidad longitudinal, se refiere al movimiento del avión sobre su eje 
transversal y es la más importante porque determina en gran medida las 
características de cabeceo del mismo. La distribución de los ejes del avión se 
puede observar en la figura (Fig. 1.2). 
 
 
 
Fig. 1.2 Distribución de los ejes de un avión 
 
 
La aeronave puede poseer tres tipos de estabilidad estática: 
 
• estabilidad neutra: en este caso, cuando el avión es desplazado de su 
posición de equilibrio por una perturbación, se situará en esa nueva 
posición como nueva posición de equilibrio, 
• estabilidad positiva: en este caso, cuando el avión es desplazado de su 
posición de equilibrio por una perturbación, éste genera fuerzas que lo 
hacen tender a su posición inicial, 
• estabilidad negativa o inestabilidad: en este caso, cuando el avión es 
desplazado de su posición de equilibrio por una perturbación, éste 
genera fuerzas que tienden a desplazarlo aún más de su posición inicial. 
 
 
La estabilidad estática de una aeronave depende principalmente de la posición 
de su centro de presiones y de su centro de masas: 
• si el CM y el CP están en el mismo plano, el avión tiene estabilidad 
neutra, pues ambas fuerzas tienen el mismo punto de aplicación, 
• si el CM está adelantado con respecto al CP el avión es estable y tenderá 
a picar, 
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• si el CM está retrasado con respecto del CP el avión es inestable y tiende 
a encabritarse, 
Estas situaciones están representadas en la figura (Fig.1.3). 
 
 
 
 
Fig. 1.3 Tipos de estabilidad que puede presentar un avión 
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CAPÍTULO 2. OPTIMIZACIÓN DE PERFILES 
 
2.1 Obtención de perfiles de ala 3D: 
 
Para llevar a cabo la optimización aerodinámica de los perfiles de ala se ha 
optado por seleccionar algunos perfiles NACA de cuatro dígitos (NACA 0012, 
NACA 0014, NACA 0015, NACA 0016 y NACA 0018) y determinar cuál de 
ellos sería el más óptimo para la geometría dada. En las figuras (Fig. 2.1), 
(Fig. 2.2), (Fig. 2.3), (Fig. 2.4) y (Fig. 2.5) se observan los perfiles 
seleccionados. 
 
 
 
 
Fig. 2.1 Perfil NACA 0012  
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Fig. 2.2 Perfil NACA0014 
 
 
 
 
Fig. 2.3 Perfil NACA 0015 
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Fig. 2.4 Perfil NACA 0016 
 
 
  
 
Fig. 2.5 Perfil NACA 0018 
 
 
Primeramente, se hará una breve aclaración de algunos términos que se 
utilizan para definir las características de un perfil de ala y posteriormente se 
explica qué son los perfiles NACA y qué indica cada uno de los dígitos de los 
perfiles NACA de cuatro dígitos. 
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2.1.1. Terminología 
 
 
Algunos de los términos más importantes utilizados son: 
 
• la línea de cuerda, que como se ha explicado anteriormente, es una 
línea recta que une el borde de ataque y el borde de fuga del perfil. 
 
• el intradós, que es la superficie inferior del ala; en un perfil la línea 
inferior de éste. 
 
• el extradós, que es la superficie superior del ala; en un perfil la línea 
superior de éste. 
 
• la línea de curvatura media, que es la línea media entre el extradós y el 
intradós. 
 
• la curvatura máxima, que es la distancia máxima entre la línea de 
curvatura media y la línea de cuerda. 
 
• el espesor máximo, que es la distancia máxima entre el extradós y el 
intradós. 
 
Estos términos se representan en el esquema de la figura (Fig. 2.6). 
 
 
 
 
Fig. 2.6 Esquema de los elementos que forman un perfil 
 
 
2.1.2. NACA 
 
El National Advisory Committee for Aeronautics (NACA), precursor de la 
NASA, fue el encargado de la mayor parte del desarrollo de perfiles en los 
Estados Unidos desde 1929. Este comité estableció diversos modos de 
ordenar los diferentes tipos de perfiles de ala según algunas de las 
características definidas anteriormente. 
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La primera serie realizada por el NACA fue la serie denominada “de cuatro 
dígitos”. 
 
En esta serie, como su nombre indica, cada perfil está diferenciado por un 
número de cuatro dígitos. En el primero de los dígitos se da la curvatura 
máxima en porcentaje de la cuerda, en el segundo se da la posición de la 
curvatura máxima en porcentaje de la cuerda en decenas y en los dos últimos 
dígitos el espesor máximo en porcentaje de la cuerda. 
 
Como los perfiles escogidos para la optimización son: NACA 0012, NACA 
0014, NACA 0015, NACA 0016 y NACA 0018, se puede saber que estos 
perfiles son simétricos, ya que su curvatura máxima es 0 y que tienen 
respectivamente un espesor del 12 %, 14%, 15%, 16% y 18% de la cuerda. 
 
 
2.1.3. Creación de perfiles 
 
Para la creación de estos perfiles de ala, se ha utilizado un software de licencia 
pública (GNU) llamado Xfoil, programado por Mark Drela. En la figura (Fig. 2.7) 
se puede ver el aspecto que presenta el programa. 
 
 
 
 
 
Fig. 2.7 Pantalla del software Xfoil 
 
 
Este software genera las coordenadas de un conjunto de puntos que forman el 
perfil de ala deseado y permite cargarlas en un fichero de datos. 
 
Posteriormente, como se ve en la figura (Fig. 2.8) se ha utilizado un software 
de Diseño Asistido por Ordenador (CAD) llamado Rhinoceros v. 3.0 para 
importar las coordenadas generadas anteriormente por el programa Xfoil.  
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Fig. 2.8 Coordenadas importadas a Rhinoceros 
 
 
Una vez introducidas las coordenadas y generados los puntos del perfil en el 
software de CAD, se ha procedido a la realización del perfil en tres 
dimensiones como se observa en la imagen de la figura (Fig. 2.9). 
 
 
 
 
Fig. 2.9 Vistas del volumen del perfil NACA 0018 en el software Gambit 
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2.2. Fabricación de la malla: 
 
Una vez hecho el perfil en 3D, el siguiente paso es fabricar una malla alrededor 
del perfil y dentro de un volumen contenedor.  
 
La malla es el elemento que utilizará posteriormente el simulador para 
determinar en qué puntos debe realizar los cálculos de las ecuaciones de 
Navier-Strokes. Los puntos que utiliza son los nodos de la malla. Como la 
calidad de los resultados viene determinada por la calidad de la malla, su 
fabricación constituye una de las partes más importantes en el proceso de una 
simulación.  
 
Para crear la malla es necesario exportar el volumen creado en el software de 
CAD e importarlo en un software denominado mallador. En este estudio se ha 
utilizado el software Gambit.  
 
Como se observa en a figura (Fig. 2.10) la malla ha sido creada con la 
siguiente característica: los puntos más cercanos al ala están mallados con 
más precisión, es decir, la malla es más fina alrededor del ala y se va haciendo 
más gruesa, menos precisa, conforme se aleja del perfil alar, siempre dentro 
de unos márgenes. Esto es porque se desea que los resultados de la 
simulación sean más precisos alrededor del ala, que es la zona de estudio más 
interesante, que en zonas más alejadas  
 
 
 
 
Fig. 2.10 Vistas de la malla del volumen del perfil NACA 0016 a 12º en Gambit 
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El mallador tiene la posibilidad de mostrar la calidad de la malla generada. 
 
La calidad de la malla se representa a partir de una escala de colores, como se 
ve en la figura (Fig 2.11). Una malla se puede considerar de calidad cuando el 
color predominante es el violeta. Mientras más cercano al azul sea el color de 
la representación de la calidad de la malla, de mayor calidad será.  
 
El mallador representa la malla en color rojo cuando los ángulos que tienen 
como vértices los nodos de la malla son muy agudos. En ese caso la malla es 
de mala calidad. 
 
 
 
 
Fig. 2.11 Escala de la calidad de la malla 
 
 
 
 
Fig. 2.12 Calidad de la malla realizada para el perfil NACA 0016 a 12º 
 
 
Una vez creada una malla de calidad, como la que se observa en la figura 
(Fig. 2.12), es necesario introducir las condiciones de contorno. El software 
mallador utilizado permite introducir las características de los volúmenes o 
caras para que el simulador lo tenga en cuenta a la hora de calcular.  Es decir, 
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cuando se introducen las condiciones de contorno se está determinando el 
comportamiento de los elementos mallados: por dónde entrará el fluido y qué 
tipo de entrada será, qué zonas se comportan como paredes, por dónde saldrá 
el fluido… 
 
Al crear el volumen contenedor, se ha encastado el ala en una de sus caras. 
Esto se ha hecho porque la cara donde se encasta el ala ha sido definida como 
cara de simetría. El simulador, cuando detecta esta cara, realiza los cálculos 
teniendo en cuenta que la malla real es la creada, más la simétrica con 
respecto a esa cara. Probablemente para la simulación de los perfiles simples 
no es muy útil, pero más adelante, cuando se haga la simulación del BWB 
completo, la utilización de este tipo de cara incrementa al doble la velocidad de 
las simulaciones ya que sólo será necesario trabajar con la mitad del BWB. 
 
 
2.3. Simulación de perfiles: 
 
Una vez creada la malla y definidas las condiciones de contorno, se ha 
procedido a la simulación. El “solver” utilizado para estas simulaciones es 
Fluent. 
 
Este software permite importar la malla creada en Gambit, como se observa en 
la figura (Fig. 2.13), y si es requerido, cambiar las condiciones de contorno de 
los elementos seleccionados anteriormente en Gambit. 
 
 
 
 
Fig. 2.13 Visualización de la malla importada en Fluent. Perfil NACA 0015 a 0º 
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En Fluent las condiciones de contorno de la malla están representadas por 
colores. En el caso de la figura (Fig 2.13), la pared rosa tiene las propiedades 
de una entrada de fluido que se considera compresible, la pared roja es la 
pared de salida de este fluido, la amarilla es la cara de simetría y las blancas 
son elementos considerados como muros. 
 
Después de importar la malla, se introducen las hipótesis consideradas para la 
simulación que se pretende realizar. Las hipótesis consideradas para las 
simulaciones realizadas para la optimización de los perfiles son las siguientes: 
 
• El espacio es en 3D 
• Modo de resolución de ecuaciones: Segregated. El modo de resolución 
Segregated resuelve las ecuaciones con las variables por separado y  
basándose en la presión. Otra característica es que es un método 
implícito. Es decir, para calcular el valor de un punto x en la iteración n, 
utiliza el valor en la iteración n-1 del punto x y de los puntos vecinos aún 
no calculados en la iteración actual n.  
• Se tienen en cuenta las ecuaciones de la energía 
• El modelo de viscosidad es laminar 
• Modelo de turbulencia: Sutherland. Este modelo de turbulencia es 
adecuado para los fluidos compresibles.    
• El fluido es aire que se comporta como un gas ideal 
• Se considera el aire compresible. 
• Velocidad del flujo: Mach 0.8, a temperatura de 300K 
 
Con estas hipótesis se han simulado los perfiles NACA seleccionados a 0º, 4º, 
8º, 12º, 16º y 20º. No se han creado perfiles con ángulos más elevados ya que 
carecen de interés en el ámbito de este trabajo porque serán poco habituales 
en el vuelo de un BWB. 
 
Como el simulador permite establecer el ángulo de incidencia del fluido en el 
volumen contenedor, esta capacidad se aprovechó en una serie de 
simulaciones para crear la malla del perfil únicamente a 0º y posteriormente 
cambiar la dirección de incidencia del flujo al ángulo deseado. Al observar los 
resultados obtenidos, se vio que el volumen contenedor estorbaba al fluido 
cuando éste entraba a un ángulo diferente a 0º y los resultados obtenidos no 
eran fiables. Por lo tanto, todas las simulaciones se han realizado con una 
malla diferente para cada perfil y ángulo de ataque, consiguiendo de esta 
manera poder introducir el fluido paralelo a las paredes del volumen 
contenedor, evitando así el estorbo de estas. En las siguientes figuras 
(Fig. 2.14), (Fig. 2.15), (Fig. 2.16), (Fig. 2.17) y (Fig. 2.18), se ven ejemplos de 
la visualización de los contornos de algunas simulaciones de diferentes perfiles 
a diferentes ángulos de ataque.  
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Fig. 2.14 Velocidad en m/s representada en el plano de simetría.  
NACA 0012 a 0º 
 
 
 
 
Fig. 2.15 Presión estática en Pa representada en el plano de simetría. 
NACA 0014 a 4º 
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Fig. 2.16 Presión estática en Pa representada en el plano de simetría.  
NACA 0015 a 8º 
 
 
 
 
Fig. 2.17 Velocidad en m/s representada en el plano de simetría.  
NACA 0016 a 16º 
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Fig. 2.18 Presión estàtica en Pa representada en el plano de simetría.  
NACA 0018 a 20º. 
 
 
Se observa en la figura (Fig. 2.19) que el perfil tiene un ángulo de ataque, en 
este caso de 20º, y que el flujo entra paralelo al volumen contenedor. 
 
 
 
 
Fig. 2.19 Vectores de velocidad en m/s representados en el plano de simetría.  
NACA 0014 a 20º 
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2.4 Análisis de resultados y elección del perfil: 
 
Al realizar las simulaciones, se ha obtenido para cada perfil y cada ángulo de 
ataque su coeficiente de sustentación (CL) y su coeficiente de resistencia (CD). 
De esta manera se ha podido graficar el CL con respecto al ángulo de ataque, 
el CD con respecto al ángulo de ataque y la fineza (L/D) con respecto al ángulo 
de ataque, para cada uno de los perfiles. 
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Fig. 2.20 Comparación del CL con respecto al ángulo de ataque 
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Fig. 2.21 Comparación del CD con respecto al ángulo de ataque 
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Fig. 2.22 Comparación de la fineza con respecto al ángulo de ataque 
 
 
Con estos gráficos se pretende tener una visión general del comportamiento de 
los perfiles escogidos y ver la tendencia de cada uno de ellos. 
 
Al obtener el gráfico representado en la figura (Fig. 2.20) se observa que la 
evolución de todos los perfiles es prácticamente lineal hasta llegar a ángulos 
superiores a 16º aproximadamente, donde la sustentación no crece de forma 
lineal sino que su crecimiento es más lento hasta la llegada a la pérdida en 
ángulos más elevados. También se puede ver que el perfil NACA 0012 es el 
perfil que genera una sustentación mayor para cada ángulo de ataque, excepto 
para 0º donde ninguno de los perfiles genera sustentación debido a su 
simetría. El orden del resto de los perfiles graficados de mayor a menor 
capacidad de generación de sustentación son: NACA 0014, NACA 0015, 
NACA 0016 y NACA 0018. 
 
En el gráfico de la figura (Fig. 2.21) se observa que la evolución del CD es 
creciente en forma cuadrática. Los perfiles a 0º lógicamente también ofrecen 
resistencia aunque es un mínimo en la curva de cada perfil. Al comparar la 
resistencia que ofrecen los diferentes perfiles se comprueba que el perfil NACA 
0012 es el que ofrece menor resistencia en cada uno de los ángulos de 
ataque. El orden del resto de los perfiles graficados de menor a mayor 
resistencia ofrecida son: NACA 0014, NACA 0015, NACA 0016 y NACA 0018. 
 
 
Por último, en el gráfico que representa la figura (Fig. 2.22) se observa que la 
fineza de todos los perfiles aumenta con mayor ángulo de ataque, hasta llegar 
a un máximo, que es el punto óptimo, alrededor de los 8º donde esta relación 
(L/D) empieza a disminuir. Como era de esperar, el perfil NACA 0012 es el que 
presenta una mayor fineza para cada ángulo de ataque ya que en los gráficos 
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anteriores se observa que genera una mayor sustentación y ofrece una menor 
resistencia. El orden del resto de los perfiles graficados de mayor a menor 
fineza son: NACA 0014, NACA 0015, NACA 0016 y NACA 0018. 
 
Los valores calculados se pueden ver en la tabla 1 del anexo. 
 
Por lo tanto, después de analizar los resultados obtenidos después de las 
simulaciones, se llega a la conclusión que el perfil NACA 0012 es el que 
presenta mejores prestaciones aerodinámicas entre los perfiles seleccionados. 
Pero las prestaciones aerodinámicas no lo son todo a la hora de diseñar un 
BWB. 
 
En este trabajo también se ha estudiado el espacio del que se dispone en la 
cabina del BWB teniendo en cuenta que el diseño de la geometría obtenida del 
trabajo titulado Optimización aerodinámica de la geometría 3D de un “flying 
wing”  tiene unas medidas definidas. 
 
 
 
 
Fig. 2.23 Vista de la geometría del BWB 
 
 
Analizando la geometría obtenida se observa que, como indica la figura 
(Fig. 2.23), en la zona central (A), donde la cabina diseñada alcanza sus 
máximas dimensiones, ésta mide 55.3m de largo y en la zona más reducida 
(B) alcanza los 24.15m. Sabiendo esto y la relación entre la longitud y altura 
del perfil utilizado, se puede obtener la distancia vertical entre suelo y techo  en 
cada punto del BWB. 
 
Si se coge como modelo, por ejemplo, un Boeing 777-200LR, éste tiene un 
diámetro de fuselaje de 6.2m. Este dato se observa en la figura (Fig. 2.24). 
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La altura en un avión convencional disminuye rápidamente hacia lo ancho, 
pero por otro lado, estos 6.2m son constantes a lo largo de prácticamente todo 
el fuselaje, a diferencia del BWB que como se ha explicado anteriormente varía 
según la distribución del perfil.  
 
 
 
Fig. 2.24 Esquema de las dimensiones de un Boeing 777-200LR 
 
 
 
 
Fig. 2.25 Esquema de distancias entre las puertas de salida de  
un Boeing 777-200LR 
 
 
En el caso de utilizar el NACA 0012, que es el perfil más óptimo en lo que a 
aerodinámica se refiere, se comprueba que la máxima altura entre suelo y 
techo en la cabina es de 6.63m que corresponde al máximo de la zona A, y la 
altura máxima de la zona de la cabina más reducida (B) es de 2.89m. Además 
hay que tener en cuenta que la altura no supera los 6m hasta una distancia de 
8.7m del morro en la zona A y a partir de los 27m desde el morro la altura 
vuelve a ser inferior a los 6m. La distancia total donde se superan los 6m es de 
18.3m. En la zona B en ningún punto se llega ni a la mitad de los 6m. 
 
Después de este análisis se ha optado por descartar el NACA 0012 para la 
cabina ya que se ha considerado que no hay el suficiente espacio como para 
competir con un avión convencional de unas características similares a las de 
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un Boeing 777-200LR. El NACA 0012 sólo será utilizado para el ala media y 
exterior. La figura (Fig. 2.26) muestra la situación de estas partes del ala. 
 
 
 
 
Fig. 2.26 Esquema de la distribución de espacios de un BWB 
 
 
El siguiente perfil más óptimo en lo que a aerodinámica se refiere de los que se 
han seleccionado inicialmente es el NACA 0014. Se comprueba que utilizando 
este perfil, la máxima altura entre suelo y techo en la cabina es de 7.75m que 
corresponde al máximo de la zona A, y la altura máxima de la zona de la 
cabina más reducida (B) es de 3.38m. En este caso hay una zona de 26.35m 
que supera los 6m de altura. Por otro lado, en la zona B se superan los 3m, 
creando espacio suficiente para poder colocar pasajeros también en esa zona. 
Se han ganado alrededor de 8m de distancia a lo largo, donde se superan los 
6m de altura. Además, la distribución de asientos en este BWB no sería sólo 
de delante hacia atrás como un avión convencional, sino que a lo ancho 
también se pueden distribuir asientos ya que hay una distancia de 26m. 
Después del análisis de espacio del BWB con la utilización de un NACA 0014 
en la cabina, se observa que esta aeronave tendría unas características 
similares, en cuanto a capacidad se refiere, a las de un avión de las 
características del Boeing 777-200LR, ya que en el eje X hay una zona de 
45.68m que supera los 3m de altura. Esta altura se puede considerar la 
mínima utilizable para colocar pasajeros. La longitud de la cabina de pasajeros 
del Boeing 777-200LR es de 42.79m, como se puede extraer de la figura 
(Fig. 2.25). Por otra parte, en el eje Z, el Boeing tiene una longitud de 6.2m 
mientras que la longitud máxima en el eje Z del BWB es de 26m, hasta cuatro 
veces más que en el Boeing. El sistema de ejes utilizado es el representado en 
la figura (Fig. 2.26). Por lo tanto se utilizará el perfil NACA 0014 para la 
fabricación de la cabina. El BWB obtiene la forma que se representa en la 
figura (Fig. 2.27). 
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Fig. 2.27 BWB con perfil NACA 0014 en la cabina y NACA 0012 en ala media y 
exterior. 
 
 
Los datos relativos a las dimensiones del BWB según el perfil escogido se 
encuentran en las tablas tabla 2, tabla 3, tabla 4, tabla 5 y tabla 6 del anexo. 
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CAPÍTULO 3. Estabilidad longitudinal  
 
3.1 BWB optimizado 
 
En este apartado se estudia el tipo de estabilidad (positiva o negativa) que 
presenta el BWB obtenido después de la optimización de perfiles. Para ello se 
han realizado los apartados de mallado y simulación con la geometría del BWB 
a 0º y 2º de la misma manera que con los perfiles de ala. Se ve representado 
dicho proceso en las figuras (Fig. 3.1) y (Fig. 3.2). 
 
 
 
 
Fig. 3.1 Vistas de la malla del BWB optimizado 
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Fig. 3.2 Vista de la simulación de velocidad del BWB optimizado 
 
 
De esta manera se pretende ver la evolución de la estabilidad del BWB con el 
incremento del ángulo de ataque. 
 
La posición del CM es de 29m desde el morro. Este dato ha sido proporcionado 
por el trabajo titulado “Optimización aerodinámica de la geometría 3D de un 
flying wing”. 
 
Después de simular, se han obtenido los resultados de la posición del centro 
de presiones (CP). 
 
Tabla 3.1. Posición del CP para 0º y 2º de ángulo de ataque. 
 
Ángulo de ataque Posición CP desde el morro (m) 
0º 41.25 
2º 35.5 
 
  
Como se refleja en la tabla 3.1, el CP se aproxima al centro de masas al 
incrementar el ángulo de ataque.  
 
Como se ha explicado previamente, se observa que este BWB posee 
estabilidad longitudinal positiva ya que, con respecto al morro del avión, el 
centro de presiones (CP) está más retrasado que el centro de masas (CM). Aún 
y así, esta estabilidad puede verse afectada a ángulos de ataque elevados ya 
que como se refleja en la tabla 3.1 la distancia entre CP y CM disminuye al 
aumentar el ángulo de ataque. 
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3.2 BWB con perfil NACA 0012 
 
Paralelamente al estudio de la estabilidad del BWB optimizado, se ha realizado 
el mismo estudio para otro BWB que posee la misma geometría que el anterior 
pero que varía el perfil de ala utilizado para la cabina. En este caso se utiliza 
para todo el BWB el mismo perfil, el NACA 0012, que era el que, según el 
estudio de optimización realizado anteriormente, presentaba una mejor 
aerodinámica.  
 
En la figura (Fig. 3.3) se observa que el BWB optimizado es muy similar al que 
se utiliza para este segundo estudio, representado en la figura (Fig. 3.4). Por lo 
tanto se sigue considerando el CM a 29m dado que no varía mucho la 
geometría. 
 
 
 
 
Fig. 3.3 Geometría del BWB optimizado 
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Fig. 3.4 BWB con perfil NACA 0012 en toda la geometría 
 
 
Después de simular el BWB de perfil NACA 0012, se han obtenido los 
resultados de la posición del centro de presiones (CP) para ángulos de 0º y 2º: 
 
 
Tabla 3.2. Posición del CP para 0º y 2º de ángulo de ataque del BWB con perfil 
NACA 0012 
 
Ángulo de ataque Posición CP desde el morro (m) 
0º 46.25 
2º 38.25 
 
  
Como se refleja en la tabla 3.2 el CP se aproxima al CM al incrementar el 
ángulo de ataque de una forma muy similar a cómo lo hacía en el BWB 
optimizado. Se puede observar también que la distancia entre el CP y el CM 
varía también en el mismo sentido que en el BWB optimizado y que las 
magnitudes en los dos BWB son cercanas. 
 
La razón del estudio de la estabilidad de este BWB formado tan sólo por 
perfiles NACA 0012, es encontrar un BWB más simple que el BWB obtenido 
después de la optimización, que posea unas características similares tanto en 
estabilidad, como en los perfiles utilizados, para abordar el siguiente problema 
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que se presenta en este estudio.  Al utilizar el BWB formado únicamente por el 
NACA 0012, se reduce la complejidad del problema a un BWB con un único 
perfil que es más fácil de tratar para los software utilizados en las simulaciones 
y que a la vez, al ser muy similar al BWB obtenido en la optimización, se 
pueden obtener resultados equivalentes. 
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CAPÍTULO 4. TWIST 
 
4.1 Introducción 
 
El problema que se aborda en este apartado es el problema de la distribución 
de sustentación a lo largo del ala.  
 
La manera como está distribuida la cuerda es el factor que determina la forma 
en que se reparte la sustentación a lo largo de la envergadura. Esta repartición 
posee un efecto sobre la resistencia inducida, que es la resistencia que se 
genera a causa de la sustentación por la diferencia de presiones entre el 
extradós y el intradós. Así, algunas formas de ala tienen más resistencia 
inducida que otras, aunque el área del ala total pueda ser la misma. 
Lo que se pretende conseguir es que las puntas del ala, sean las zonas que 
entren más tarde en pérdida ya que son las que generan más resistencia 
inducida debido a los torbellinos generados, y sea la zona central de la semi-
envergadura del flying wing la que entre primero en pérdida. Esto se puede 
conseguir repartiendo la sustentación a lo largo de la envergadura de forma 
que en las puntas del ala se genere menos sustentación. 
Para realizar esto se utiliza el twist o torsión del ala. Esta torsión puede ser 
geométrica o aerodinámica. 
 
Torsión geométrica: 
 
La torsión geométrica consiste en variar los ángulos de ataque de cada uno de 
los perfiles que componen el ala, dando a la sección de punta un ángulo de 
ataque menor que a la zona central. Esta  torsión, giro relativo de las cuerdas, 
se hace rotando los perfiles desde el borde de ataque de manera progresiva a 
lo largo de la semi-envergadura. 
 
Torsión aerodinámica: 
La torsión aerodinámica se logra con perfiles diferentes a lo largo del ala, de 
forma que el ángulo de sustentación nula varíe para los diferentes perfiles que 
componen el ala. Esto no sucede con perfiles simétricos. 
Una forma de lograr la torsión aerodinámica es disminuyendo o aumentando 
las curvaturas de los perfiles, progresivamente desde la raíz, a la zona central 
y a la punta, de forma que disminuya el valor del CL en las puntas. 
En definitiva, el efecto es el mismo que se consigue con la torsión geométrica. 
Como en este estudio se utiliza un BWB de un único perfil (NACA 0012), la 
técnica que se lleva a cabo para la distribución de sustentación es la de torsión 
geométrica. 
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4.2 BWB con twist 
 
4.2.1 Creación 
 
Para la creación del BWB con twist se han cogido diez cortes de la semi-
envergadura de la geometría del BWB con perfil NACA 0012 a diferentes 
distancias, como se puede ver en la figura (Fig. 4.1). Posteriormente se han 
rotado con respecto al borde de ataque, cada uno de estos perfiles, como se 
observa en la figura (Fig. 4.2). 
 
 
 
Fig. 4.1 Cortes realizados al BWB con perfil NACA 0012 
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Fig. 4.2 Perfiles rotados del BWB con perfiles NACA 0012 
 
 
Como se ha explicado anteriormente, se quiere que en la zona del ala media 
haya más sustentación, por lo tanto el ángulo de ataque ha de ser mayor en 
esa zona. Los ángulos utilizados para el twist no deben ser muy elevados ya 
que de esta forma la resistencia aumenta, pero sí debe haber una diferencia 
suficiente entre los perfiles como para cumplir el propósito de conseguir que el 
BWB entre antes en pérdida en la zona de ala media. 
Lo que se ha hecho es dar ángulos de ataque negativos a diferentes zonas 
para que el ángulo con respecto al aire no sea muy elevado pero relativamente 
entre los perfiles haya una mayor diferencia. La zona central de la cabina se ha 
rotado con ángulo de ataque negativo, pero en pocos metros este ángulo 
aumenta considerablemente. Por eso, como se observa en la figura (Fig 4.1), 
hay cuatro perfiles muy cercanos que varían el ángulo rápidamente a un 
ángulo menos negativo para que la diferencia entre la zona de cabina y la zona 
de ala media no sea muy grande y el ala no haga un cambio muy brusco al 
pasar de una zona a otra. 
La torsión alcanza un máximo al final de la zona del ala media, incluso ya 
dentro de la zona de ala exterior, que empieza a disminuir de forma progresiva 
hasta la punta de ala donde el ángulo de ataque vuelve a ser negativo. 
La distribución de ángulos de ataque que se ha utilizado es la que se observa 
en el gráfico de la figura (Fig. 4.3) para una semi-envergadura de longitud 1m. 
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Fig. 4.3 Gráfico de la distribución de ángulos de ataque a lo largo de la semi-
envergadura 
 
Esta distribución podría variar ya que no se ha seguido ninguna ley para 
determinar estos ángulos sino que se ha intentado cumplir con los requisitos 
mencionados anteriormente: ángulos no muy elevados, cambios entre zonas 
poco bruscos, mayor sustentación en la zona media de la semi-envergadura. 
 
Utilizando esta distribución de ángulo de ataque, la semi-envergadura del BWB 
presenta la forma que se muestra en la figura (Fig. 4.4) y el “flying wing” 
completo se representa en la figura (Fig 4.5). 
 
 
 
Fig. 4.4 Imagen de la semi-envergadura con el twist 
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Fig. 4.5 Imagen del BWB con perfil NACA 0012 con twist 
 
 
4.2.2 Simulación 
 
Una vez se ha obtenido la geometría con la distribución de ángulos de ataque 
deseada, se ha procedido a la simulación de dicha geometría. 
Como se explicó en apartados anteriores es únicamente necesario trabajar con 
la mitad del BWB ya que se trabaja con una cara de simetría. 
Después de la simulación del BWB con twist se ha obtenido la distribución de 
coeficientes de sustentación a lo largo de la semi-envergadura. 
En la tabla 4.1 se observa la distribución del CL cuando el BWB tiene un ángulo 
de ataque de 2º. 
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Tabla 4.1. Distribución del CL para el BWB a 2º. 
 
Número de trozo Distancia en semi-envergadura de 1m (m) CL 
1 0 – 0.025 0.0012 
2 0.025 – 0.05 0.0015 
3 0.05 – 0.1 0.0034 
4 0.1 - 0.25 0.0113 
5 0.25 – 0.32 0.0078 
6 0.32 – 0.4 0.0121 
7 0.4 - 0.6 0.0163 
8 0.6 – 0.9 0.0231 
9 0.9 – 1 0.0031 
 
Como se observa en la tabla 4.1, es la zona del final del ala media inicio del ala 
exterior la que genera un CL mayor y entra antes en pérdida, y a su vez la zona 
de punta de ala y la zona central de la cabina tienen un CL menor lo que 
contribuye a una entrada en pérdida posterior. 
  
4.2.3 Estabilidad 
 
El hecho de torsionar la geometría del avión y con ello distribuir la sustentación 
por donde es más conveniente, varía la estabilidad de dicho avión. 
Tras la simulación del BWB con twist se ha calculado el nuevo punto CP a 0º y 
posteriormente a 2º para ver cómo se comporta al incrementar el ángulo de 
ataque. 
Los resultados de la posición del CP para estos ángulos se observan en la 
tabla 4.2. Se considera que el CM se ha mantenido en la posición establecida 
para el BWB sin twist analizado en el apartado 3.1. 
 
 
Tabla 4.2. Posición del CP para 0º y 2º de ángulo de ataque. 
 
Ángulo de ataque Posición CP desde el morro (m) 
0º 33.5 
2º 34.25 
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Se observa en la tabla 4.2 que el twist ha adelantado el punto del CP desde 
46.25m, como indica la tabla 3.2, hasta 33.5m acercándolo al CM y de esta 
forma empeora la estabilidad. 
Sin embargo ha  mejorado la evolución de la estabilidad del avión además de 
forzar la pérdida en la zona deseada, ya que al incrementar el ángulo de 
ataque de 0º a 2º, en lugar de adelantarse el CP como en el BWB sin twist, el 
CP se ha retrasado de los 33.5m a los 34.25m, alejándose así del CM y 
evitando la entrada en una estabilidad negativa, como se indica en la tabla 4.2. 
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CONCLUSIÓN 
 
En este apartado se pretende resumir todos los resultados obtenidos durante 
la elaboración del trabajo para, por una parte, analizarlos, y por otra, revisar de 
una forma más clara y compacta los procedimientos realizados. 
 
El primer paso realizado ha sido crear los perfiles de ala que posteriormente se 
quieren simular. Una vez creados se ha procedido al mallaje y finalmente se 
han simulado. Los resultados obtenidos han sido que los perfiles NACA 0012, 
NACA 0014, NACA 0015, NACA 0016 y NACA 0018 siguen una evolución 
similar en los valores de CL, CD y fineza para los diferentes ángulos de ataque, 
pero es el perfil NACA 0012 el más óptimo, el que tiene mejor L/D. Sin 
embargo este perfil no puede ser utilizado para la cabina ya que el espacio en 
ella sería muy reducido, pero sí es utilizado para el ala media y exterior. Por 
otro lado el perfil NACA 0014, que es el siguiente perfil más óptimo de los 
perfiles seleccionados es utilizado para la construcción de la cabina ya que 
cumple con los requisitos mínimos de espacio que se han considerado. Por lo 
tanto el BWB optimizado consta de un BWB con perfil NACA 0014 para la zona 
de la cabina y un perfil NACA 0012 para el resto de la aeronave. 
 
Una vez obtenido el BWB optimizado se ha estudiado su estabilidad. Se ha 
obtenido que posee una estabilidad positiva, pero que disminuye al 
incrementar el ángulo de ataque. Paralelamente se ha estudiado la estabilidad 
de un BWB más simple, construido totalmente con perfiles NACA 0012. Se ha 
visto que los valores obtenidos son muy similares y el comportamiento también 
es muy parecido. Ha sido necesario el estudio de este BWB menos complejo 
para abordar el siguiente paso en la optimización del BWB: distribuir la 
sustentación. Se ha distribuido la sustentación a lo largo de la envergadura 
utilizando la técnica de torsión geométrica. Se ha creado un BWB que entra en 
pérdida en la zona del ala media y principio de la exterior, evitando así la 
entrada en pérdida por la punta del ala y la raíz del ala, lugares menos 
deseados. Se ha observado posteriormente que esta torsión empeora la 
estabilidad, aunque ésta sigue siendo positiva. Pero la evolución de la 
estabilidad con el incremento del ángulo de ataque es más adecuada, ya que 
el CP se desplaza hacia la zona de estabilidad positiva, al contrario que en los 
BWB sin twist, que lo hacen hacia la negativa. 
 
En definitiva, se ha observado que el estudio de un BWB no es una tarea  
sencilla y que es necesario ir obteniendo resultados continuamente para poder 
utilizarlos en el siguiente paso del proceso. De la misma manera que no es una 
tarea sencilla, las nuevas herramientas de trabajo desarrolladas en la 
actualidad, como es la tecnología de Dinámica de Fluidos Computacional, 
hacen más accesible el estudio de problemas complejos y costosos, como es 
el desarrollo de una aeronave. 
 
Durante el trabajo se ha ido observando paso a paso que este nuevo concepto 
de aeronave comercial es una idea posible de llevar a cabo tras el 
perfeccionamiento de las técnicas actuales, algunas de ellas utilizadas en este 
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trabajo. Además de esto, será necesario el trabajo en colaboración entre varias 
disciplinas para el estudio de motores, de estructura, de integración de los 
sistemas, etc… Una vez se haya llegado a este punto, se deberán validar los 
resultados obtenidos mediante ensayos en túneles de viento. 
Si esto sucede, probablemente dentro de unos años la gente viaje en un “flying 
wing”. 
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ANEXO 
 
Tabla 1. Valores de CL, CD y fineza, calculados tras las simulaciones de los 
perfiles de ala seleccionados para la optimización. 
 
  NACA _0012   
ÁNGULO 
ATAQUE       
  CL CD L/D 
        
0º 0,001 0,105 0,005 
4º 0,318 0,126 2,531 
8º 0,638 0,187 3,405 
12º 0,924 0,289 3,198 
16º 1,195 0,4391 2,723 
20º 1,399 0,582 2,404 
 
 
  NACA _0014   
ÁNGULO 
ATAQUE       
  CL CD L/D 
        
0º 0,000 0,136 0,003 
4º 0,314 0,157 1,995 
8º 0,619 0,216 2,859 
12º 0,896352 0,312 2,869 
16º 1,149 0,441 2,604 
20º 1,327 0,5839 2,276 
 
  NACA _0015   
ÁNGULO 
ATAQUE       
  CL CD L/D 
        
0º 0,000 0,154 0,006 
4º 0,301 0,172 1,755 
8º 0,598 0,226 2,647 
12º 0,873 0,323 2,704 
16º 1,1101 0,446 2,491 
20º 1,308 0,588 2,225 
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  NACA _0016   
ÁNGULO 
ATAQUE       
  CL CD L/D 
        
0º 0,001 0,170 0,011 
4º 0,298 0,189 1,577 
8º 0,586 0,243 2,416 
12º 0,862 0,333 2,589 
16º 1,096 0,453 2,421 
20º 1,266 0,585 2,162 
 
  NACA _0018   
ÁNGULO 
ATAQUE      
  CL CD L/D 
       
0º -0,000 0,205 -0,002 
4º 0,274 0,222 1,233 
8º 0,548 0,278 1,973 
12º 0,801 0,355 2,255 
16º 1,044 0,472 2,212 
20º 1,223 0,600 2,035 
 
 
Tabla 2. Valores de las alturas de la geometría del BWB con perfil NACA 0012 
para cada punto del eje X. Valores en metros. 
 
 
X Y X Y X (BWB) MAX ∆Y (BWB) MAX X (BWB) MIN ∆Y (BWB) MIN
            
0,000034 0,001039 0,000034 -0,001039 0,0018802 0,1149134 0,0008211 0,0501837
0,000322 0,003172 0,000322 -0,003172 0,0178066 0,3508232 0,0077763 0,1532076
0,000928 0,005356 0,000928 -0,005356 0,0513184 0,5923736 0,0224112 0,2586948
0,001864 0,00755 0,001864 -0,00755 0,1030792 0,83503 0,0450156 0,364665
0,003138 0,009739 0,003138 -0,009739 0,1735314 1,0771334 0,0757827 0,4703937
0,004749 0,011913 0,004749 -0,011912 0,2626197 1,3175225 0,11468835 0,57537375
0,006705 0,01407 0,006705 -0,01407 0,3707865 1,556142 0,16192575 0,679581
0,00902 0,016219 0,009019 -0,016219 0,4987507 1,7938214 0,21780885 0,7833777
0,011722 0,018372 0,011722 -0,018372 0,6482266 2,0319432 0,2830863 0,8873676
0,014857 0,020544 0,014857 -0,020544 0,8215921 2,2721664 0,35879655 0,9922752
0,018487 0,022753 0,018487 -0,022752 1,0223311 2,5164265 0,44646105 1,09894575
0,0227 0,025017 0,0227 -0,025016 1,25531 2,7668249 0,548205 1,20829695
0,02761 0,027355 0,027609 -0,027355 1,5267777 3,025463 0,66675735 1,3212465
0,033363 0,029787 0,033363 -0,029787 1,8449739 3,2944422 0,80571645 1,4387121
0,040137 0,032326 0,040137 -0,032326 2,2195761 3,5752556 0,96930855 1,5613458
0,048129 0,034973 0,048129 -0,034972 2,6615337 3,8679585 1,16231535 1,68917175
0,057525 0,037711 0,057525 -0,037711 3,1811325 4,1708366 1,38922875 1,8214413
0,068444 0,040495 0,068444 -0,040495 3,7849532 4,478747 1,6529226 1,9559085
0,080881 0,043255 0,080881 -0,043255 4,4727193 4,784003 1,95327615 2,0892165
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0,094688 0,045906 0,094688 -0,045906 5,2362464 5,0772036 2,2867152 2,2172598
0,109623 0,048374 0,109623 -0,048374 6,0621519 5,3501644 2,64739545 2,3364642
0,125425 0,05061 0,125424 -0,05061 6,9359472 5,597466 3,0289896 2,444463
0,141869 0,052589 0,141869 -0,052588 7,8453557 5,8162881 3,42613635 2,54002455
0,158791 0,054307 0,15879 -0,054307 8,781087 6,0063542 3,8347785 2,6230281
0,17607 0,055771 0,17607 -0,055771 9,736671 6,1682726 4,2520905 2,6937393
0,193628 0,056992 0,193628 -0,056992 10,7076284 6,3033152 4,6761162 2,7527136
0,211407 0,057986 0,211407 -0,057986 11,6908071 6,4132516 5,10547905 2,8007238
0,229368 0,058767 0,229368 -0,058767 12,6840504 6,4996302 5,5392372 2,8384461
0,24748 0,059347 0,24748 -0,059347 13,685644 6,5637782 5,976642 2,8664601
0,265721 0,059741 0,265721 -0,059741 14,6943713 6,6073546 6,41716215 2,8854903
0,284073 0,05996 0,284073 -0,05996 15,7092369 6,631576 6,86036295 2,896068
0,302522 0,060016 0,302522 -0,060016 16,7294666 6,6377696 7,3059063 2,8987728
0,321056 0,059918 0,321056 -0,059918 17,7543968 6,6269308 7,7535024 2,8940394
0,339665 0,059678 0,339665 -0,059678 18,7834745 6,6003868 8,20290975 2,8824474
0,358341 0,059303 0,358341 -0,059303 19,8162573 6,5589118 8,65393515 2,8643349
0,377077 0,058801 0,377076 -0,058801 20,8523028 6,5033906 9,1063854 2,8400883
0,395866 0,058181 0,395866 -0,058181 21,8913898 6,4348186 9,5601639 2,8101423
0,414703 0,05745 0,414703 -0,05745 22,9330759 6,35397 10,01507745 2,774835
0,433584 0,056614 0,433584 -0,056614 23,9771952 6,2615084 10,4710536 2,7344562
0,452504 0,055678 0,452504 -0,055678 25,0234712 6,1579868 10,9279716 2,6892474
0,47146 0,05465 0,471459 -0,05465 26,0716827 6,04429 11,38573485 2,639595
0,490447 0,053533 0,490447 -0,053533 27,1217191 5,9207498 11,84429505 2,5856439
0,509462 0,052333 0,509462 -0,052333 28,1732486 5,7880298 12,3035073 2,5276839
0,528504 0,051055 0,528503 -0,051055 29,2262159 5,646683 12,76334745 2,4659565
0,547568 0,049702 0,547567 -0,049702 30,2804551 5,4970412 13,22374305 2,4006066
0,566652 0,048278 0,566652 -0,048278 31,3358556 5,3395468 13,6846458 2,3318274
0,585754 0,046787 0,585754 -0,046787 32,3921962 5,1746422 14,1459591 2,2598121
0,604871 0,045232 0,604871 -0,045232 33,4493663 5,0026592 14,60763465 2,1847056
0,624001 0,043615 0,624001 -0,043615 34,5072553 4,823819 15,06962415 2,1066045
0,643143 0,041939 0,643143 -0,041939 35,5658079 4,6384534 15,53190345 2,0256537
0,662293 0,040207 0,662293 -0,040207 36,6248029 4,4468942 15,99437595 1,9419981
0,681451 0,038419 0,681451 -0,038419 37,6842403 4,2491414 16,45704165 1,8556377
0,700613 0,036579 0,700613 -0,036579 38,7438989 4,0456374 16,91980395 1,7667657
0,719778 0,034688 0,719778 -0,034688 39,8037234 3,8364928 17,3826387 1,6754304
0,738945 0,032746 0,738945 -0,032746 40,8636585 3,6217076 17,84552175 1,5816318
0,758111 0,030754 0,758111 -0,030754 41,9235383 3,4013924 18,30838065 1,4854182
0,777274 0,028714 0,777274 -0,028714 42,9832522 3,1757684 18,7711671 1,3868862
0,796433 0,026625 0,796432 -0,026625 44,0426896 2,944725 19,2338328 1,2859875
0,815583 0,024489 0,815583 -0,024489 45,1017399 2,7084834 19,69632945 1,1828187
0,834723 0,022305 0,834723 -0,022305 46,1601819 2,466933 20,15856045 1,0773315
0,853846 0,020073 0,853846 -0,020073 47,2176838 2,2200738 20,6203809 0,9695259
0,872938 0,017794 0,872938 -0,017794 48,2734714 1,9680164 21,0814527 0,8594502
0,891972 0,015472 0,891972 -0,015472 49,3260516 1,7112032 21,5411238 0,7472976
0,910886 0,013113 0,910886 -0,013113 50,3719958 1,4502978 21,9978969 0,6333579
0,929539 0,010735 0,929539 -0,010735 51,4035067 1,187291 22,44836685 0,5185005
0,947637 0,008377 0,947637 -0,008377 52,4043261 0,9264962 22,88543355 0,4046091
0,964651 0,006114 0,964651 -0,006114 53,3452003 0,6762084 23,29632165 0,2953062
0,979875 0,004049 0,979875 -0,004049 54,1870875 0,4478194 23,66398125 0,1955667
0,99276 0,002271 0,99276 -0,002271 54,899628 0,2511726 23,975154 0,1096893
1 0,00126 1 -0,00126 55,3 0,139356 24,15 0,060858
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Tabla 3. Valores de las alturas de la geometría del BWB con perfil NACA 0014 
para cada punto del eje X. Valores en metros. 
 
X Y X Y X (BWB) MAX ∆Y (BWB) MAX X (BWB) MIN ∆Y (BWB) MIN
            
0,00003 0,001136 0,00003 -0,001136 0,001659 0,1256416 0,0007245 0,0548688
0,000281 0,003456 0,000281 -0,003456 0,0155393 0,3822336 0,00678615 0,1669248
0,000806 0,00583 0,000806 -0,00583 0,0445718 0,644798 0,0194649 0,281589
0,00162 0,008221 0,00162 -0,008221 0,089586 0,9092426 0,039123 0,3970743
0,00273 0,010616 0,00273 -0,010616 0,150969 1,1741296 0,0659295 0,5127528
0,004137 0,012999 0,004137 -0,012999 0,2287761 1,4376894 0,09990855 0,6278517
0,005844 0,015364 0,005844 -0,015364 0,3231732 1,6992584 0,1411326 0,7420812
0,007852 0,017708 0,007852 -0,017708 0,4342156 1,9585048 0,1896258 0,8552964
0,010169 0,020035 0,010169 -0,020035 0,5623457 2,215871 0,24558135 0,9676905
0,012808 0,022351 0,012808 -0,022351 0,7082824 2,4720206 0,3093132 1,0795533
0,015791 0,024663 0,015791 -0,024663 0,8732423 2,7277278 0,38135265 1,1912229
0,01915 0,026982 0,01915 -0,026982 1,058995 2,9842092 0,4624725 1,3032306
0,022925 0,029319 0,022925 -0,029319 1,2677525 3,2426814 0,55363875 1,4161077
0,027171 0,031684 0,027171 -0,031684 1,5025563 3,5042504 0,65617965 1,5303372
0,031956 0,034089 0,031956 -0,034089 1,7671668 3,7702434 0,7717374 1,6464987
0,037362 0,036544 0,037362 -0,036544 2,0661186 4,0417664 0,9022923 1,7650752
0,043493 0,039057 0,043493 -0,039057 2,4051629 4,3197042 1,05035595 1,8864531
0,050466 0,041635 0,050466 -0,041635 2,7907698 4,604831 1,2187539 2,0109705
0,058412 0,044277 0,058412 -0,044277 3,2301836 4,8970362 1,4106498 2,1385791
0,067466 0,046971 0,067466 -0,046971 3,7308698 5,1949926 1,6293039 2,2686993
0,077747 0,049696 0,077747 -0,049696 4,2994091 5,4963776 1,87759005 2,4003168
0,089331 0,052411 0,089331 -0,052411 4,9400043 5,7966566 2,15734365 2,5314513
0,102229 0,055066 0,102229 -0,055066 5,6532637 6,0902996 2,46883035 2,6596878
0,116373 0,057602 0,116373 -0,057601 6,4354269 6,3707259 2,81040795 2,78215245
0,131628 0,059961 0,131628 -0,059961 7,2790284 6,6316866 3,1788162 2,8961163
0,147821 0,062099 0,147821 -0,062099 8,1745013 6,8681494 3,56987715 2,9993817
0,164779 0,063986 0,164779 -0,063986 9,1122787 7,0768516 3,97941285 3,0905238
0,182345 0,065609 0,182345 -0,065609 10,0836785 7,2563554 4,40363175 3,1689147
0,200394 0,066964 0,200394 -0,066964 11,0817882 7,4062184 4,8395151 3,2343612
0,21883 0,068057 0,21883 -0,068057 12,101299 7,5271042 5,2847445 3,2871531
0,237579 0,068897 0,237579 -0,068897 13,1381187 7,6200082 5,73753285 3,3277251
0,256587 0,069494 0,256587 -0,069494 14,1892611 7,6860364 6,19657605 3,3565602
0,275813 0,069863 0,275813 -0,069863 15,2524589 7,7268478 6,66088395 3,3743829
0,295225 0,070015 0,295225 -0,070015 16,3259425 7,743659 7,12968375 3,3817245
0,314799 0,069962 0,314799 -0,069962 17,4083847 7,7377972 7,60239585 3,3791646
0,334514 0,069718 0,334514 -0,069718 18,4986242 7,7108108 8,0785131 3,3673794
0,354355 0,069292 0,354354 -0,069292 19,5957762 7,6636952 8,5576491 3,3468036
0,374306 0,068697 0,374306 -0,068697 20,6991218 7,5978882 9,0394899 3,3180651
0,394356 0,067941 0,394356 -0,067941 21,8078868 7,5142746 9,5236974 3,2815503
0,414496 0,067035 0,414496 -0,067035 22,9216288 7,414071 10,0100784 3,2377905
0,434715 0,065987 0,434715 -0,065987 24,0397395 7,2981622 10,49836725 3,1871721
0,455007 0,064805 0,455006 -0,064805 25,1618318 7,167433 10,9883949 3,1300815
0,475363 0,063498 0,475362 -0,063498 26,2875186 7,0228788 11,4799923 3,0669534
0,495777 0,062072 0,495776 -0,062072 27,4164128 6,8651632 11,9729904 2,9980776
0,516243 0,060535 0,516242 -0,060535 28,5481826 6,695171 12,4672443 2,9238405
0,536755 0,058891 0,536755 -0,058891 29,6825515 6,5133446 12,96263325 2,8444353
0,557308 0,057148 0,557308 -0,057148 30,8191324 6,3205688 13,4589882 2,7602484
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0,577898 0,055309 0,577898 -0,055309 31,9577594 6,1171754 13,9562367 2,6714247
0,598519 0,053381 0,598519 -0,053381 33,0981007 5,9039386 14,45423385 2,5783023
0,619167 0,051367 0,619167 -0,051367 34,2399351 5,6811902 14,95288305 2,4810261
0,639838 0,049271 0,639838 -0,049271 35,3830414 5,4493726 15,4520877 2,3797893
0,660527 0,047097 0,660527 -0,047097 36,5271431 5,2089282 15,95172705 2,2747851
0,681231 0,044847 0,681231 -0,044847 37,6720743 4,9600782 16,45172865 2,1661101
0,701945 0,042524 0,701945 -0,042524 38,8175585 4,7031544 16,95197175 2,0539092
0,722666 0,040131 0,722666 -0,040131 39,9634298 4,4384886 17,4523839 1,9383273
0,743389 0,03767 0,743389 -0,03767 41,1094117 4,166302 17,95284435 1,819461
0,76411 0,035141 0,764109 -0,035141 42,2552277 3,8865946 18,45323235 1,6973103
0,784822 0,032547 0,784822 -0,032547 43,4006566 3,5996982 18,9534513 1,5720201
0,805518 0,029888 0,805518 -0,029888 44,5451454 3,3056128 19,4532597 1,4435904
0,826187 0,027166 0,826187 -0,027166 45,6881411 3,0045596 19,95241605 1,3121178
0,846807 0,024383 0,846807 -0,024383 46,8284271 2,6967598 20,45038905 1,1776989
0,867342 0,021545 0,867341 -0,021545 47,9639573 2,382877 20,94628515 1,0406235
0,88772 0,018661 0,88772 -0,018661 49,090916 2,0639066 21,438438 0,9013263
0,907813 0,01575 0,907813 -0,01575 50,2020589 1,74195 21,92368395 0,760725
0,92739 0,012847 0,92739 -0,012847 51,284667 1,4208782 22,3964685 0,6205101
0,946083 0,010012 0,946083 -0,010012 52,3183899 1,1073272 22,84790445 0,4835796
0,963405 0,007328 0,963405 -0,007328 53,2762965 0,8104768 23,26623075 0,3539424
0,978883 0,004882 0,978883 -0,004882 54,1322299 0,5399492 23,64002445 0,2358006
0,992251 0,002732 0,992251 -0,002732 54,8714803 0,3021592 23,96286165 0,1319556
1 0,00147 1 -0,00147 55,3 0,162582 24,15 0,071001
 
 
 
Tabla 4. Valores de las alturas de la geometría del BWB con perfil NACA 0015 
para cada punto del eje X. Valores en metros. 
 
X Y X Y X (BWB) MAX ∆Y (BWB) MAX X (BWB) MIN ∆Y (BWB) MIN
            
0,000029 0,00119 0,000029 -0,00119 0,0016037 0,131614 0,00070035 0,057477
0,000267 0,003616 0,000267 -0,003616 0,0147651 0,3999296 0,00644805 0,1746528
0,000768 0,006097 0,000768 -0,006096 0,0424704 0,6742729 0,0185472 0,29446095
0,001542 0,008597 0,001542 -0,008596 0,0852726 0,9507729 0,0372393 0,41521095
0,002598 0,011103 0,002598 -0,011103 0,1436694 1,2279918 0,0627417 0,5362749
0,003941 0,013602 0,003941 -0,013602 0,2179373 1,5043812 0,09517515 0,6569766
0,005569 0,016083 0,005569 -0,016083 0,3079657 1,7787798 0,13449135 0,7768089
0,007485 0,018542 0,007485 -0,018542 0,4139205 2,0507452 0,18076275 0,8955786
0,009691 0,02098 0,009691 -0,02098 0,5359123 2,320388 0,23403765 1,013334
0,012195 0,023399 0,012195 -0,023399 0,6743835 2,5879294 0,29450925 1,1301717
0,015011 0,025804 0,01501 -0,025804 0,830053 2,8539224 0,3624915 1,2463332
0,018157 0,028204 0,018157 -0,028204 1,0040821 3,1193624 0,43849155 1,3622532
0,021661 0,030604 0,021661 -0,030604 1,1978533 3,3848024 0,52311315 1,4781732
0,025559 0,033015 0,025559 -0,033015 1,4134127 3,651459 0,61724985 1,5946245
0,029893 0,035445 0,029893 -0,035445 1,6530829 3,920217 0,72191595 1,7119935
0,034721 0,037902 0,034721 -0,037902 1,9200713 4,1919612 0,83851215 1,8306666
0,040111 0,040396 0,040111 -0,040395 2,2181383 4,4677423 0,96868065 1,95110265
0,046144 0,042932 0,046144 -0,042932 2,5517632 4,7482792 1,1143776 2,0736156
0,052914 0,045514 0,052914 -0,045514 2,9261442 5,0338484 1,2778731 2,1983262
0,060526 0,048143 0,060526 -0,048143 3,3470878 5,3246158 1,4617029 2,3253069
0,069095 0,050812 0,069095 -0,050812 3,8209535 5,6198072 1,66864425 2,4542196
0,078734 0,053508 0,078734 -0,053508 4,3539902 5,9179848 1,9014261 2,5844364
48                                                                                                Optimización aerodinámica de los perfiles de ala de un “flying wing” 
 
0,08954 0,056204 0,08954 -0,056204 4,951562 6,2161624 2,162391 2,7146532
0,101575 0,058864 0,101575 -0,058864 5,6170975 6,5103584 2,45303625 2,8431312
0,11485 0,061442 0,114849 -0,061442 6,3511497 6,7954852 2,77360335 2,9676486
0,129314 0,063885 0,129314 -0,063885 7,1510642 7,065681 3,1229331 3,0856455
0,144864 0,066144 0,144864 -0,066143 8,0109792 7,3154711 3,4984656 3,19473105
0,161361 0,068178 0,161361 -0,068178 8,9232633 7,5404868 3,89686815 3,2929974
0,178654 0,069958 0,178654 -0,069958 9,8795662 7,7373548 4,3144941 3,3789714
0,196603 0,071469 0,196603 -0,071469 10,8721459 7,9044714 4,74796245 3,4519527
0,215088 0,072705 0,215087 -0,072705 11,8943111 8,041173 5,19435105 3,5116515
0,234008 0,073668 0,234008 -0,073668 12,9406424 8,1476808 5,6512932 3,5581644
0,253289 0,074365 0,253289 -0,074365 14,0068817 8,224769 6,11692935 3,5918295
0,27287 0,074808 0,27287 -0,074808 15,089711 8,2737648 6,5898105 3,6132264
0,292705 0,075007 0,292705 -0,075007 16,1865865 8,2957742 7,06882575 3,6228381
0,312759 0,074975 0,312759 -0,074975 17,2955727 8,292235 7,55312985 3,6212925
0,333002 0,074725 0,333002 -0,074725 18,4150106 8,264585 8,0419983 3,6092175
0,353412 0,074268 0,353412 -0,074268 19,5436836 8,2140408 8,5348998 3,5871444
0,373969 0,073616 0,373969 -0,073616 20,6804857 8,1419296 9,03135135 3,5556528
0,394657 0,072781 0,394657 -0,072781 21,8245321 8,0495786 9,53096655 3,5153223
0,415463 0,071773 0,415463 -0,071773 22,9751039 7,9380938 10,03343145 3,4666359
0,436374 0,070602 0,436374 -0,070602 24,1314822 7,8085812 10,5384321 3,4100766
0,457379 0,069278 0,457379 -0,069278 25,2930587 7,6621468 11,04570285 3,3461274
0,478469 0,067809 0,478469 -0,067809 26,4593357 7,4996754 11,55502635 3,2751747
0,499634 0,066204 0,499635 -0,066204 27,6298155 7,3221624 12,06618525 3,1976532
0,520868 0,064471 0,520868 -0,064471 28,8040004 7,1304926 12,5789622 3,1139493
0,542162 0,062616 0,542162 -0,062616 29,9815586 6,9253296 13,0932123 3,0243528
0,56351 0,060647 0,56351 -0,060647 31,162103 6,7075582 13,6087665 2,9292501
0,584904 0,058568 0,584904 -0,058568 32,3451912 6,4776208 14,1254316 2,8288344
0,606338 0,056387 0,606338 -0,056387 33,5304914 6,2364022 14,6430627 2,7234921
0,627807 0,054108 0,627807 -0,054108 34,7177271 5,9843448 15,16153905 2,6134164
0,649304 0,051735 0,649304 -0,051735 35,9065112 5,721891 15,6806916 2,4988005
0,670824 0,049272 0,670824 -0,049272 37,0965672 5,4494832 16,2003996 2,3798376
0,69236 0,046723 0,69236 -0,046723 38,287508 5,1675638 16,720494 2,2567209
0,713908 0,044091 0,713908 -0,044091 39,4791124 4,8764646 17,2408782 2,1295953
0,735461 0,041378 0,735461 -0,041378 40,6709933 4,5764068 17,76138315 1,9985574
0,757011 0,038587 0,757012 -0,038587 41,8627636 4,2677222 18,2818398 1,8637521
0,778551 0,03572 0,778551 -0,03572 43,0538703 3,950632 18,80200665 1,725276
0,800066 0,03278 0,800067 -0,03278 44,2437051 3,625468 19,32161805 1,583274
0,82154 0,029768 0,82154 -0,029768 45,431162 3,2923408 19,840191 1,4377944
0,842939 0,02669 0,842939 -0,02669 46,6145267 2,951914 20,35697685 1,289127
0,86421 0,023553 0,86421 -0,023553 47,790813 2,6049618 20,8706715 1,1376099
0,885259 0,020371 0,885259 -0,020371 48,9548227 2,2530326 21,37900485 0,9839193
0,905924 0,017171 0,905924 -0,017171 50,0975972 1,8991126 21,8780646 0,8293593
0,925946 0,013996 0,925946 -0,013996 51,2048138 1,5479576 22,3615959 0,6760068
0,944955 0,010912 0,944955 -0,010912 52,2560115 1,2068672 22,82066325 0,5270496
0,962515 0,008001 0,962515 -0,008001 53,2270795 0,8849106 23,24473725 0,3864483
0,978244 0,00534 0,978244 -0,00534 54,0968932 0,590604 23,6245926 0,257922
0,991957 0,002979 0,991957 -0,002979 54,8552221 0,3294774 23,95576155 0,1438857
1 0,001575 1 -0,001575 55,3 0,174195 24,15 0,0760725
 
 
 
 
 
Anexo  49  
Tabla 5. Valores de las alturas de la geometría del BWB con perfil NACA 0016 
para cada punto del eje X. Valores en metros. 
 
X Y X Y X (BWB) MAX ∆Y (BWB) MAX X (BWB) MIN ∆Y (BWB) MIN
            
0,000028 0,001247 0,000028 -0,001247 0,0015484 0,1379182 0,0006762 0,0602301
0,000258 0,003786 0,000258 -0,003786 0,0142674 0,4187316 0,0062307 0,1828638
0,000739 0,00638 0,000739 -0,00638 0,0408667 0,705628 0,01784685 0,308154
0,001483 0,008995 0,001483 -0,008995 0,0820099 0,994847 0,03581445 0,4344585
0,002499 0,01162 0,002499 -0,01162 0,1381947 1,285172 0,06035085 0,561246
0,003792 0,01424 0,003792 -0,01424 0,2096976 1,574944 0,0915768 0,687792
0,005362 0,016844 0,005362 -0,016844 0,2965186 1,8629464 0,1294923 0,8135652
0,00721 0,019427 0,00721 -0,019427 0,398713 2,1486262 0,1741215 0,9383241
0,009337 0,021985 0,009337 -0,021985 0,5163361 2,431541 0,22548855 1,0618755
0,011747 0,024521 0,011747 -0,024521 0,6496091 2,7120226 0,28369005 1,1843643
0,014448 0,027036 0,014448 -0,027036 0,7989744 2,9901816 0,3489192 1,3058388
0,017453 0,029535 0,017453 -0,029535 0,9651509 3,266571 0,42148995 1,4265405
0,020781 0,032026 0,020781 -0,032026 1,1491893 3,5420756 0,50186115 1,5468558
0,024454 0,034513 0,024454 -0,034513 1,3523062 3,8171378 0,5905641 1,6669779
0,028504 0,037004 0,028504 -0,037004 1,5762712 4,0926424 0,6883716 1,7872932
0,03297 0,039507 0,032969 -0,039507 1,8231857 4,3694742 0,79620135 1,9081881
0,037898 0,042027 0,037898 -0,042027 2,0957594 4,6481862 0,9152367 2,0299041
0,043346 0,044571 0,043346 -0,044571 2,3970338 4,9295526 1,0468059 2,1527793
0,04938 0,047144 0,04938 -0,047144 2,730714 5,2141264 1,192527 2,2770552
0,056079 0,049749 0,056079 -0,049749 3,1011687 5,5022394 1,35430785 2,4028767
0,06353 0,052385 0,06353 -0,052385 3,513209 5,793781 1,5342495 2,5301955
0,07183 0,055048 0,07183 -0,055048 3,972199 6,0883088 1,7346945 2,6588184
0,081078 0,057728 0,081078 -0,057728 4,4836134 6,3847168 1,9580337 2,7882624
0,091371 0,060406 0,091371 -0,060406 5,0528163 6,6809036 2,20660965 2,9176098
0,102786 0,063055 0,102786 -0,063055 5,6840658 6,973883 2,4822819 3,0455565
0,115374 0,065639 0,115374 -0,065639 6,3801822 7,2596734 2,7862821 3,1703637
0,129141 0,068114 0,129141 -0,068115 7,1414973 7,5334637 3,11875515 3,28993035
0,144047 0,070436 0,144047 -0,070436 7,9657991 7,7902216 3,47873505 3,4020588
0,160007 0,072559 0,160008 -0,072559 8,8484424 8,0250254 3,8641932 3,5045997
0,176908 0,074446 0,176908 -0,074446 9,7830124 8,2337276 4,2723282 3,5957418
0,194622 0,076072 0,194622 -0,076072 10,7625966 8,4135632 4,7001213 3,6742776
0,213022 0,07742 0,213023 -0,07742 11,7801719 8,562652 5,14450545 3,739386
0,231998 0,078484 0,231998 -0,078484 12,8294894 8,6803304 5,6027517 3,7907772
0,251452 0,079265 0,251453 -0,079265 13,9053509 8,766709 6,07258995 3,8284995
0,271309 0,079767 0,271309 -0,079767 15,0033877 8,8222302 6,55211235 3,8527461
0,291504 0,080002 0,291504 -0,080002 16,1201712 8,8482212 7,0398216 3,8640966
0,311989 0,079979 0,311989 -0,079979 17,2529917 8,8456774 7,53453435 3,8629857
0,332724 0,079712 0,332724 -0,079712 18,3996372 8,8161472 8,0352846 3,8500896
0,353678 0,079211 0,353678 -0,079211 19,5583934 8,7607366 8,5413237 3,8258913
0,374823 0,078491 0,374824 -0,078491 20,7277672 8,6811046 9,0519996 3,7911153
0,39614 0,077562 0,39614 -0,077562 21,906542 8,5783572 9,566781 3,7462446
0,417608 0,076437 0,417608 -0,076437 23,0937224 8,4539322 10,0852332 3,6919071
0,439212 0,075127 0,439212 -0,075127 24,2884236 8,3090462 10,6069698 3,6286341
0,460937 0,073642 0,460938 -0,073642 25,4898714 8,1448052 11,1316527 3,5569086
0,482771 0,071993 0,482772 -0,071993 26,6972916 7,9624258 11,6589438 3,4772619
0,504703 0,070188 0,504704 -0,070188 27,9101312 7,7627928 12,1886016 3,3900804
0,526721 0,068237 0,526722 -0,068237 29,1277266 7,5470122 12,7203363 3,2958471
0,548816 0,066148 0,548817 -0,066148 30,3495801 7,3159688 13,2539305 3,1949484
50                                                                                                Optimización aerodinámica de los perfiles de ala de un “flying wing” 
 
0,570979 0,063928 0,570979 -0,063928 31,5751387 7,0704368 13,7891428 3,0877224
0,5932 0,061585 0,593201 -0,061585 32,8040153 6,811301 14,3258041 2,9745555
0,615472 0,059124 0,615472 -0,059124 34,0356016 6,5391144 14,8636488 2,8556892
0,637786 0,056552 0,637786 -0,056551 35,2695658 6,2545959 15,4025319 2,73143745
0,660134 0,053873 0,660134 -0,053873 36,5054102 5,9583538 15,9422361 2,6020659
0,682508 0,051092 0,682508 -0,051092 37,7426924 5,6507752 16,4825682 2,4677436
0,704899 0,048214 0,7049 -0,048214 38,98097 5,3324684 17,023335 2,3287362
0,7273 0,045242 0,7273 -0,045242 40,21969 5,0037652 17,564295 2,1851886
0,749698 0,042179 0,749699 -0,042179 41,4583547 4,6649974 18,1052308 2,0372457
0,772081 0,039029 0,772082 -0,039029 42,6961346 4,3166074 18,6457803 1,8851007
0,794431 0,035795 0,794431 -0,035795 43,9320343 3,958927 19,1855086 1,7288985
0,816719 0,032481 0,816719 -0,032481 45,1645607 3,5923986 19,7237638 1,5688323
0,838901 0,029095 0,838902 -0,029095 46,3912806 3,217907 20,2594833 1,4052885
0,860906 0,025648 0,860906 -0,025648 47,6081018 2,8366688 20,7908799 1,2387984
0,882614 0,02216 0,882615 -0,02216 48,8086095 2,450896 21,3151522 1,070328
0,903841 0,018664 0,903841 -0,018664 49,9824073 2,0642384 21,8277601 0,9014712
0,924309 0,015209 0,92431 -0,015209 51,114343 1,6821154 22,3220865 0,7345947
0,943661 0,011866 0,943661 -0,011866 52,1844533 1,3123796 22,7894131 0,5731278
0,96151 0,008714 0,96151 -0,008714 53,171503 0,9637684 23,2204665 0,4208862
0,97755 0,005823 0,97755 -0,005822 54,058515 0,6439685 23,6078325 0,28122675
0,99165 0,003234 0,99165 -0,003234 54,838245 0,3576804 23,9483475 0,1562022
1 0,00168 1 -0,00168 55,3 0,185808 24,15 0,081144
 
 
Tabla 6. Valores de las alturas de la geometría del BWB con perfil NACA 0018 
para cada punto del eje X. Valores en metros. 
 
X Y X Y X (BWB) MAX ∆Y (BWB) MAX X (BWB) MIN ∆Y (BWB) MIN
            
0,000027 0,001373 0,000027 -0,001373 0,0014931 0,1518538 0,00065205 0,0663159
0,000246 0,00416 0,000246 -0,00416 0,0136038 0,460096 0,0059409 0,200928
0,000703 0,007002 0,000703 -0,007002 0,0388759 0,7744212 0,01697745 0,3381966
0,001409 0,009869 0,001409 -0,009869 0,0779177 1,0915114 0,03402735 0,4766727
0,002375 0,01275 0,002375 -0,01275 0,1313375 1,41015 0,05735625 0,615825
0,003605 0,015631 0,003605 -0,015631 0,1993565 1,7287886 0,08706075 0,7549773
0,005102 0,0185 0,005102 -0,0185 0,2821406 2,0461 0,1232133 0,89355
0,006867 0,021349 0,006867 -0,021349 0,3797451 2,3611994 0,16583805 1,0311567
0,008899 0,024173 0,008899 -0,024173 0,4921147 2,6735338 0,21491085 1,1675559
0,011199 0,026969 0,011199 -0,026969 0,6193047 2,9827714 0,27045585 1,3026027
0,013771 0,029736 0,013771 -0,029736 0,7615363 3,2888016 0,33256965 1,4362488
0,016618 0,032476 0,016618 -0,032476 0,9189754 3,5918456 0,4013247 1,5685908
0,01975 0,035191 0,01975 -0,035191 1,092175 3,8921246 0,4769625 1,6997253
0,023179 0,037886 0,023179 -0,037886 1,2817987 4,1901916 0,55977285 1,8298938
0,02692 0,040565 0,02692 -0,040565 1,488676 4,486489 0,650118 1,9592895
0,030994 0,043232 0,030994 -0,043232 1,7139682 4,7814592 0,7485051 2,0881056
0,035427 0,045891 0,035427 -0,045891 1,9591131 5,0755446 0,85556205 2,2165353
0,040249 0,048547 0,040249 -0,048547 2,2257697 5,3692982 0,97201335 2,3448201
0,045496 0,051205 0,045496 -0,051205 2,5159288 5,663273 1,0987284 2,4732015
0,051212 0,053866 0,051212 -0,053866 2,8320236 5,9575796 1,2367698 2,6017278
0,057447 0,056534 0,057447 -0,056534 3,1768191 6,2526604 1,38734505 2,7305922
0,064257 0,059208 0,064257 -0,059208 3,5534121 6,5484048 1,55180655 2,8597464
0,071707 0,061887 0,071707 -0,061887 3,9653971 6,8447022 1,73172405 2,9891421
0,079867 0,064567 0,079867 -0,064567 4,4166451 7,1411102 1,92878805 3,1185861
Anexo  51  
0,088815 0,067239 0,088815 -0,067239 4,9114695 7,4366334 2,14488225 3,2476437
0,098628 0,069892 0,098628 -0,069892 5,4541284 7,7300552 2,3818662 3,3757836
0,109383 0,072506 0,109383 -0,072506 6,0488799 8,0191636 2,64159945 3,5020398
0,121149 0,075059 0,121149 -0,075059 6,6995397 8,3015254 2,92574835 3,6253497
0,133977 0,077519 0,133977 -0,077519 7,4089281 8,5736014 3,23554455 3,7441677
0,147897 0,079853 0,147897 -0,079853 8,1787041 8,8317418 3,57171255 3,8568999
0,162909 0,082021 0,162909 -0,082021 9,0088677 9,0715226 3,93425235 3,9616143
0,17898 0,083986 0,17898 -0,083986 9,897594 9,2888516 4,322367 4,0565238
0,196051 0,085713 0,196051 -0,085713 10,8416203 9,4798578 4,73463165 4,1399379
0,214039 0,087171 0,214039 -0,087171 11,8363567 9,6411126 5,16904185 4,2103593
0,232849 0,08834 0,232849 -0,08834 12,8765497 9,770404 5,62330335 4,266822
0,252383 0,089206 0,252383 -0,089206 13,9567799 9,8661836 6,09504945 4,3086498
0,272547 0,089763 0,272547 -0,089763 15,0718491 9,9277878 6,58201005 4,3355529
0,293257 0,090011 0,293257 -0,090011 16,2171121 9,9552166 7,08215655 4,3475313
0,314439 0,089955 0,314439 -0,089955 17,3884767 9,949023 7,59370185 4,3448265
0,33603 0,089603 0,33603 -0,089603 18,582459 9,9100918 8,1151245 4,3278249
0,357977 0,088967 0,357977 -0,088967 19,7961281 9,8397502 8,64514455 4,2971061
0,380237 0,088058 0,380237 -0,088058 21,0271061 9,7392148 9,18272355 4,2532014
0,402771 0,086889 0,402771 -0,086889 22,2732363 9,6099234 9,72691965 4,1967387
0,425549 0,085473 0,425549 -0,085473 23,5328597 9,4533138 10,27700835 4,1283459
0,448543 0,083823 0,448543 -0,083823 24,8044279 9,2708238 10,83231345 4,0486509
0,471729 0,081952 0,471729 -0,081952 26,0866137 9,0638912 11,39225535 3,9582816
0,495086 0,079872 0,495086 -0,079872 27,3782558 8,8338432 11,9563269 3,8578176
0,518594 0,077594 0,518594 -0,077594 28,6782482 8,5818964 12,5240451 3,7477902
0,542236 0,075131 0,542236 -0,075131 29,9856508 8,3094886 13,0949994 3,6288273
0,565996 0,072492 0,565996 -0,072492 31,2995788 8,0176152 13,6688034 3,5013636
0,589857 0,069688 0,589857 -0,069688 32,6190921 7,7074928 14,24504655 3,3659304
0,613803 0,066726 0,613803 -0,066726 33,9433059 7,3798956 14,82334245 3,2228658
0,637821 0,063616 0,637821 -0,063616 35,2715013 7,0359296 15,40337715 3,0726528
0,661894 0,060365 0,661894 -0,060365 36,6027382 6,676369 15,9847401 2,9156295
0,686007 0,05698 0,686007 -0,05698 37,9361871 6,301988 16,56706905 2,752134
0,710141 0,053468 0,710141 -0,053468 39,2707973 5,9135608 17,14990515 2,5825044
0,734277 0,049835 0,734277 -0,049835 40,6055181 5,511751 17,73278955 2,4070305
0,758387 0,046088 0,758386 -0,046088 41,9387458 5,0973328 18,3150219 2,2260504
0,782436 0,042234 0,782436 -0,042234 43,2687108 4,6710804 18,8958294 2,0399022
0,806375 0,038284 0,806375 -0,038284 44,5925375 4,2342104 19,47395625 1,8491172
0,830132 0,03425 0,830132 -0,03425 45,9062996 3,78805 20,0476878 1,654275
0,853597 0,030153 0,853598 -0,030153 47,2039694 3,3349218 20,6143917 1,4563899
0,876616 0,026024 0,876616 -0,026024 48,4768648 2,8782544 21,1702764 1,2569592
0,898969 0,021908 0,898969 -0,021908 49,7129857 2,4230248 21,71010135 1,0581564
0,920377 0,017864 0,920377 -0,017864 50,8968481 1,9757584 22,22710455 0,8628312
0,940525 0,013965 0,940525 -0,013965 52,0110325 1,544529 22,71367875 0,6745095
0,959119 0,010282 0,959119 -0,010282 53,0392807 1,1371892 23,16272385 0,4966206
0,975956 0,006876 0,975956 -0,006876 53,9703668 0,7604856 23,5693374 0,3321108
0,990971 0,00378 0,990971 -0,00378 54,8006963 0,418068 23,93194965 0,182574
1 0,00189 1 -0,00189 55,3 0,209034 24,15 0,091287
 
 
